










摘　要：压缩拐角激波与边界层干扰问题广泛存在于高速飞行器的外部和内部流动中，其非定常 复 杂 流 场 结 构 对 飞 行
器气动性能影响显著。动力学模态分析将有助于进一步加深理解激波与边界层干扰流场不同特征频率对应的流动结构













































和 优 化，例 如 最 优 化 动 态 模 态 分 解（Ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ
ＤＭＤ，Ｏｐｔ－ＤＭＤ）和 最 优 模 态 分 解［１３］（Ｏｐｔｉｍａｌ
ＭＤ，Ｏｐｔ－ＭＤ）方法。为了更准 确 地 提 取 出 对 流
场发 展 影 响 显 著 的 特 征 模 态，Ｊｏｖａｎｏｖｉｃ等［１４］结
合优化理论，通过添加罚函数构造了稀疏改进动
态模态分解（ＤＭＤＳＰ）方法。当 前，ＤＭＤ及 其 改
进方法已在激波／边界层干扰［１５－１７］、超声速底部流
动［１８］、跨声速抖振［１９］、边 界 层 转 捩［２０－２３］等 复 杂 流
动问题中得到了广泛应用。











存在 较 强 关 联。另 外，Ｔｏｎｇ等［１７］研 究 了 壁 面 温









振幅或者能 量（范 数）对 特 征 模 态 进 行 提 取 和 排
序。但对于压缩拐角流动问题，某些低振幅或低
能量动态 模 态 很 可 能 包 含 流 场 演 化 的 重 要 特 征
信息。











采用高 精 度 差 分 求 解 器 ＯｐｅｎＣＦＤ－ＳＣ对 超
声速压缩拐角激波边界层干扰问题进行直接数值
模拟。控 制 方 程 为 三 维 可 压 缩 无 量 纲 Ｎａｖｉｅｒ－
Ｓｔｏｋｅｓ方 程 组，无 黏 项 采 用 Ｍａｒｔｉｎ等［２６］优 化 构
造的 ＷＥＮＯ格 式 以 及Ｓｔｅｇｅｒ－Ｗａｒｍｉｎｇ流 通 量
分裂方法求解，黏性项采用八阶中心差分格式进




































ψ０ ＝ ｖ１　ｖ２　…　ｖＮ－［ ］１
ψ１ ＝ ｖ２　ｖ３　…　ｖ［ ］Ｎ
（１）



































此时第ｊ个动 态 模 态Φｊ ＝ＵΛｊ，Λｊ 为 特 征 值μｊ
对应的特征向量。




ｐ＝ Λ＊（ ）Λ ＶａｎｄＶＴ（ ）ａｎｄ
ｑ＝ｄｉａｇ（ＶａｎｄＶΣＴΛ） （９）





对于某些复杂流动问题，采用模态振 幅 或 能
量并不能准确提取出反映流场重要特征的动态模
态，低振幅或是低能量模态很可能在整个流场的





























图２ 分 别 给 出 拐 角 上 游 无 干 扰 区 （ｘ＝
－５．４δ）及分离点（ｘ＝－２．６δ）处脉动压力的加权
功率 谱 密 度（Ｗｅｉｇｈｔｅｄ　Ｐｏｗｅｒ　Ｓｐｅｃｔｒａｌ　Ｄｅｎｓｉｔｙ，
ＷＰＳＤ）曲线，δ为拐角入口湍流边界层厚度。如
图２所示，在无干扰区内，脉动压力的无量纲峰值
频率出现在ｆδ／Ｕ∞ ＝１附近，这与 充 分 发 展 平 板
湍流边界层内 脉 动 特 征 频 率 一 致，其 中ｆ和Ｕ∞
分别为频率和来流速度。在拐角干扰区，可以看
到分离点 附 近 脉 动 压 力 信 号 的 低 频 能 量 急 剧 升
高，在ｆδ／Ｕ∞＜０．０１的 低 频 区 内 出 现 了 能 量 峰



















定的。“＋”为基于ＤＭＤＳＰ方 法 提 取 的１９个 主
模态，可以看到，这些特征模态均散布在单位圆附
近。对于平 均 模 态，其 特 征 频 率 为０，为 静 态 模






对 称 分 布，这 主 要 是 模 态 特 征 值 为 共 轭 复 数 的
原因。
为了研究各动力学模态对非定常流场发展的
贡献，图４给 出 了 模 态 数 目Ｎｚ 与 损 失 函 数 的 关
系。随着提取的模态数目增大，损失函数逐步减
小。可以观察到，当选取上述１９个特征 模 态 时，
























个模态对称 分 布，未 在 图 中 标 出）呈 宽 频 特 征 分
布，散布在从低频区间到高频区间的范围内。在









图中还可 以 清 楚 看 到，ＤＭＤＳＰ方 法 提 取 的 模 态
也不并全是流场中的高能模态。











































































































对动力学模态 运 动 机 制 的 影 响，本 文 分 别 在ｚ＝
２．０７ｍｍ和ｚ＝５．７４ｍｍ处 截 取 瞬 态 流 场ｘＯｙ
剖面，前者对应为分离泡尺度最小位置，后者对应
为分 离 泡 尺 度 最 大 位 置，如 图１１中 阴 影 剖 面 所
示。瞬态流场的时间取样间隔为４．０Ｌ／Ｕ∞，Ｌ为
单位特征长度，ｍｍ；样本总数为４００。
图１２给出了转捩干扰下损失函数随 模 态 数
目的变化情况。与湍流干扰类似，随着模态数目
的增加，损失函数急剧减少。不同展向位置的结
果差别较大，ｚ＝５．７４ｍｍ剖 面 损 失 函 数 要 明 显
高于ｚ＝２．０７ｍｍ剖面。当模态数目Ｎｚ＝１５，前
者损失函数约为２２％；后者略低，约为１８％。








均集中在０．０１～０．１区 间 内，如 图 中 Ｍｏｄｅ　１～
Ｍｏｄｅ　３所示。在前期的压力脉 动 功 率 谱 密 度 分
析中［２５］，研究发现转捩干扰下非定常流场仍存在
明显的低频特性。本文的研究结果进一步证实了
上述结论，可以看到，Ｍｏｄｅ　１对 应 的 特 征 频 率 与



























上游出现较 强 的 结 构 分 布；ｚ＝５．７４ｍｍ剖 面 处
于中间的层流区，因而其干扰区上游的结构强度
则要低得多。另一个方面，从图１４中的时均结果
比较来看，ｚ＝５．７４ｍｍ剖 面 内 存 在 大 范 围 的 分
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离泡，而ｚ＝２．０７ｍｍ剖面内 流 场 没 有 出 现 明 显
的分离现象。结合之前的模态分析，低频模态与





















了分离泡内３个 不 同 流 向 位 置 处 Ｍｓ 的 脉 动 量，
其中〈Ｍｓ〉为 时 间 平 均 量。与 湍 流 干 扰 不 同 之 处
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